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Resum 
 
En les següents pàgines s’introdueix al lector al món de la teoria d’estabilitat i 
control per acabar dissenyant tres sistemes de control concrets, utilitzant el 
Matlab/Simulink®, per l’avioneta Nord Americana Navion. Els sistemes 
dissenyats han estat:  
 
 Sistema d’estabilitat i control lateral (control de l’angle de balanceig) 
  
 Sistema d’estabilitat i control longitudinal (control de l’angle de caboteig) 
 
 Sistema de control d’altitud (ens permet mantenir una altitud fixada o 
assolir-la)  
 
Per finalitzar es visualitzen els models dissenyats en el Microsoft Flight 
Simulator® gràcies a una llibreria per al Simulink® anomenada AeroSim®.  
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Overview 
 
In the following papers one’s introduces in the world of control and stability 
theory. Next we have been designing three systems of control, using the 
Matlab/Simulink®, for the North American light airplane, the Navion.  The 
designed systems have been: 
   
 System of lateral stability and control (control of roll angle)  
 
 System of  longitudinal stability and control (control of pitch angle)  
 
 System of altitude control (it allows to maintain an altitude fixed for us or 
to reach it).   
 
In the end we have seen de designing models running  in the Microsoft Flight 
Simulator®  thanks to the AeroSim® blockset. 
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INTRODUCCIÓ 
 
 
Fa tan sols un parell de mesos, al desembre del 2005, es celebrava el 102è 
aniversari del primer vol dels germans Wright. Aquell primer vol va durar pocs 
minuts i es feu amb una aeronau poc estable però que ja era controlable, això 
es traduïa en molta feina pel pilot.  
 
Des dels inicis de l’aeronàutica es busca dissenyar i construir aeronaus que 
siguin estables. Tan sols 11 anys desprès del primer vol, el juny del 1914, 
Lawrence Sperry va sorprendre a tothom amb el primer pilot automàtic. 
Aquesta aeronau era capaç de mantenir l’actitud desprès de qualsevol 
pertorbació.  
 
A partir del 1930 tots els avions es van equipar amb pilot automàtic. Des de 
llavors fins a l’actualitat els pilots automàtics han anat millorant molt les seves 
prestacions fins al punt que seria impensable parla d’un avió sense pilot 
automàtic en l’actualitat.    
 
Els últims avanços en els darrers anys han estat en construir aeronaus que són 
capaces de volar sense necessitat de pilot, els coneguts UAVs (Unmanned Air 
Vehicle). El projecte ICARUS té com a objectiu final la construcció d’un UAV 
per aplicacions acadèmiques i d’investigació. 
 
Aquest projecte està dividit en 4 capítols, el primer ens fa una breu explicació 
de les equacions del moviment d’una aeronau, el segon ens introdueix en el 
món dels sistemes de control. El tercer ens explica el disseny d’un sistema de 
control i estabilitat en una aeronau real, el Navion. Per últim el quart capítol ens 
ensenya com aconseguir que els models dissenyats puguin ser visualitzats en 
un simulador de vol molt conegut el Microsoft Flight Simulator®. 
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CAPÍTOL 1. GENERALITATS 
 
 
1.1. Equacions del moviment del avió [1] 
 
La dinàmica de l’avió és desenvolupa amb equacions del moviment per tal de 
garantir l’estabilitat d’aquest. Aquestes equacions fan referència al moviment de 
l’aeronau amb totes les forces exercides sobre ella.  
 
Per deduir les equacions del moviment primer de tot s’han de fer una sèrie 
d’hipòtesis que seran vàlides per tot el desenvolupament teòric, que són les 
següents: 
  
 Els eixos x i z es troben en  el pla de simetria del avió i el centre de 
gravetat està situat en l’origen del sistema d’eixos 
 
 La massa de l’avió és constant 
 
 L’avió és comporta com un cos rígid 
 
 La Terra és un sistema de referència inercial 
 
 Les pertorbacions respecte de l’equilibri són petites 
 
 
En la  figura 1.1 es poden veure representats el eixos (x,y,z). A més, per a cada 
eix es defineixen les variables d’interès, que són: 
 
 Eix x 
 u : Component de la velocitat. 
X : Component de la força neta. 
 p : Velocitat angular  (variació de l’angle de balanceig φ ) 
 L : Component del moment net 
 
 Eix y 
 v : Component de la velocitat. 
Y : Component de la força neta. 
 q : Velocitat angular  (variació de l’angle de caboteig θ ) 
  M : Component del moment net 
 
 Eix z 
 w : Component de la velocitat. 
Z : Component de la força neta. 
 r : Velocitat angular  (variació de l’angle de guinyada ψ ) 
    N : Component del moment net 
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Fig 1.1 Eixos de l’aeronau 
 
 
Les equacions del moviment deriven de la segona llei de Newton que ens diu 
que la força neta aplicada sobre un cos de massa m  és proporcional a 
l’acceleració que adquireix aquest cos. Poden ser expressades amb les 
equacions vectorials següents. 
 
 
( )dF mv
dt
=       (1.1) 
 
dM H
dt
=                 (1.2) 
 
 
On H és el moment angular del cos, F  o M corresponen a la força neta o al 
moment  net  respectivament que actuen sobre el cos i la seva forma escalar 
és: 
 
 
( ) ( ) ( )x y zd d dF mu F mv F mwdt dt dt= = =    (1.3) 
 
x x y y z z
d d dM H M H M H
dt dt dt
= = =     (1.4) 
 
 
Es considera un diferencial de massa de l’avió mδ , amb una velocitat v  relativa 
a un marc de referència inercial. Per obtenir la resultant del moment angular del 
cos ( H ) tan sols s’han de sumar els diferents elements diferencials. Al fer 
aquest procediment i relacionar-ho amb els moments d’inèrcia ( , ,x y zI I I  i xzI , es 
sap que 0xy yzI I= = per ser xz pla de simetria) de l’aeronau es té que: 
 
 
     x x xzH pI rI= −       (1.5) 
Guinyada 
Balanceig 
Caboteig 
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     y yH qI=         (1.6) 
 
    z z xzH rI pI= −       (1.7) 
 
 
Per fer les derivades tan de la velocitat ( v ) com del moment angular del cos 
( H ) s’ha de tenir en compte que el cos en qüestió està rotant. Llavors, s’utilitza 
el teorema que diu que la derivada de qualsevol vector R  respecte  d’un 
sistema de referència A , es pot expressar com la suma de la derivada del 
mateix vector respecte un sistema B  més el producte vectorial de la velocitat 
angular de rotació ω  del sistema B  respecte al A  amb el vector R , es pot 
escriure de la següent manera. 
 
 
     
A B
dR dR R
dt dt
ω= + ×         (1.8) 
 
 
En una aeronau la força neta F  es pot descompondre en tres forces 
diferenciades: la força gravitacional, la força aerodinàmica i la força de 
l’empenta de la planta propulsiva. Tenint en compte les tres forces i totes les 
expressions anteriors, s’obtenen les equacions cinemàtiques i dinàmiques de 
l’aeronau.  
 
 Equacions de força 
 
 
( )X mgS m u pw rvθ− = + −&      (1.9) 
 
( )Y mgC S m v ru pwθ φ+ = + −&                   (1.10) 
 
( )Z mgC C m w pv quθ φ+ = + −&           (1.11) 
 
 
 Equacions de moments 
 
 
( )x xz z y xzL I p I r qr I I I pq= − + − −& &              (1.12) 
 
( ) ( )2 2y x z xzM I q rp I I I p r= + − + −&                    (1.13) 
 
( )xz z y x xzN I p I r pq I I I qr= − + + − +& &                   (1.14) 
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Les equacions descrites anteriorment es poden linealitzar si s’assumeix que els 
moviments de l’aeronau consisteixen en petites oscil·lacions entorn el punt 
d’equilibri en vol (teoria de la petita pertorbació). Òbviament aquesta teoria no 
es pot aplicar a problemes en els que es sap que l’amplitud del moviment serà 
gran.  
 
Així doncs aplicant la teoria de la petita pertorbació a les equacions descrites 
anteriorment es podran linealitzar en funció de les variables representatives en 
vol i dels següents actuadors.  
 
 eδ : Deflexió del timó  de profunditat 
 aδ : Deflexió dels alerons 
 
r
δ : Deflexió del timó de direcció 
 Tδ : Força propulsiva 
 
I així acabar obtenim les equacions simplificades del moviment següents: 
  
 
 Equacions longitudinals  
 
 
( )0cos e Tu w e Td X u X w g X Xdt δ δθ θ δ δ
 
− ∆ − ∆ + ∆ = ∆ + ∆ 
 
           (1.15) 
 
( ) ( )0 01 sin e Tu w w q e Td dZ u Z Z w u Z g Z Zdt dt δ δθ θ δ δ   − ∆ + − − ∆ − + − ∆ = ∆ + ∆      &  (1.16) 
 
2
2 e Tu w w q e T
d d dM u M m w m M M
dt dt dt δ δ
θ δ δ  − ∆ − + ∆ + − ∆ = ∆ + ∆  
   
&
                (1.17) 
 
 
 Equacions laterals 
 
 
( ) ( )0 0cos rv p p r rd Y v Y u Y r g Ydt δθ φ δ
 
− ∆ − ∆ + − ∆ − ∆ = ∆ 
 
           (1.18) 
 
a r
yz
v P r a r
x
Id dL v L p L r L L
dt I dt δ δ
δ δ  − ∆ + − ∆ − + ∆ = ∆ + ∆  
   
           (1.19) 
 
a r
xz
v p r a r
z
I d dN v N p N r N N
I dt dt δ δ
δ δ   − ∆ + + ∆ + − ∆ = ∆ + ∆   
  
          (1.20) 
 
 
Generalitats   7 
Aquestes equacions del moviment són equacions diferencials normals amb 
coeficients constants. Aquest coeficients venen donats pels coeficients 
derivatius aerodinàmics, la massa i les característiques d’inèrcia de l’avió. En 
les taules 1.1 i 1.2 es pot veure l’estimació d’aquest coeficients, per l’estabilitat 
longitudinal i lateral respectivament. 
 
 
Taula 1.1 Estimació coeficients d’estabilitat Longitudinal 
 
Variable Força - X Força - Y Moment de caboteig 
u  
ux
C  
uz
C  
um
C  
α  xC α  zC α  mC α  
α&  0  zC α&  mC α&  
q  0  
qz
C  
qm
C  
eα  0  ezC δ  emC δ  
 
 
Taula 1.2 Estimació coeficients estabilitat Lateral 
 
Variable Força - Y Moment de guinyada Moment de balanceig 
β  yC β  nC β  lC β  
p  
py
C  
pn
C  
pl
C  
r  
ry
C  
rn
C  
rl
C  
aδ  0  anC δ  alC δ  
r
δ  
r
yC δ  rnC δ  emC δ  
 
 
1.2.  Variables d'estat 
 
Una altra manera d’expressar les equacions del moviment recollides en 
l’apartat anterior és a través de les variables d’estat. Aquestes són equacions 
diferencials de primer ordre que es representen de la següent manera:   
 
 
x Ax Bu= +&                                                   (1.21) 
 
 
on x és el vector d’estat, u és el vector de control, i les matrius A  i B  contenen 
totes les derivades d’estabilitat dimensional de l’avió. 
 
Moviment longitudinal 
 
De les equacions de l’apartat anterior és senzill extreure el vector d’estat i de 
control: 
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Vector d’estat: [ ]longx u w q θ= ∆ ∆ ∆ ∆  
 
Vector de control: [ ]long e Tu δ δ= ∆ ∆  
 
Llavors les equacions d’estat longitudinals per l’aeronau són:  
 
 
0
0
0
0
0
0 0 1 0
0 0
e T
e T
e e T T
u w
u w
u w u w w w q w
e
Tw w
u X X g u
w Z Z u w
q M M Z M M Z M M u q
X X
Z Z
M M Z M M Z
δ δ
δ δ
δ δ δ δ
θθ
δ
δ
∆
− ∆     
     ∆ ∆     = ⋅ +
 ∆    + + + ∆
     ∆∆      
 
 
∆  + ⋅    ∆+ +   
  
& & &
& &
&
&
&
&
   (1.22) 
 
 
Moviment lateral 
 
De les equacions del moviment lateral i procedint de la mateixa manera que en 
el moviment longitudinal, assumint que 0xzI =  i que 
0
v
u
β ∆∆ ≈  ( β  és l’angle de 
derrapatge), obtenim les equacions d’estat pel moviment lateral. 
  
 
0
0 0 0 0
cos 01
0
0
0 00 1 0 0
T
a r
a r
p r
a
p r
r
p r
Y Y gY X
u u u u L Lp p
L L L
r r N N
N N N
β
δ
δ δ
β
δ δ
β
θβ β
δ
δ
φφ
  
   − −∆ ∆   
        ∆∆ ∆       = ⋅ + ⋅      ∆ ∆ ∆         ∆  ∆        
 
&
&
&
&
  (1.23) 
 
 
1.3.  Resposta natural avió  
 
Resolen les equacions d’estat de l’apartat anterior, les arrels obtingudes 
donaran el tipus de resposta que tindrà el nostre avió. En general existeixen els 
següents casos: 
 
  Arrels reals 
    
- positiva: la resposta serà purament divergent (inestable) 
   - negativa: la resposta serà convergent (estable) 
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Arrels complexes: La resposta serà una oscil·lació sinusoïdal, 
tan pot ser esmorteïda com no ser-ho. El signe de la part 
imaginaria ens dirà com actuarà aquesta oscil·lació: 
 
- positiva: l’oscil·lació augmentarà, serà divergent (inestable).  
- negativa: l’oscil·lació s’esmorteirà, serà convergent (estable).  
 
Per l’eix longitudinal podem trobar els següents casos: 
 
- Fugoide o període llarg: Esmorteïment dèbil però 
controlat pel pilot. 
- Període curt: Esmorteïment ràpid sense cap esforç pel 
pilot. 
 
 
 
 
Fig. 1.2 Resposta natural eix longitudinal 
 
 
En el cas de l’eix lateral, les solucions d’aquest tipus de sistemes acostumen a 
ser dues arrels reals i dues complexes. En aquest cas ens podem trobar amb 
els següents modes: 
 
- Balanceig: moviment de convergència ràpid (estable 
l’arrel serà negativa) 
- Espiral: moviment de divergència o convergència lent 
(pot arribar a ser inestable si és divergent, un exemple 
pot ser la resposta natural de l’aeronau utilitzada en el 
capítol 3) 
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Fig. 1.3 Mode espiral 
 
 
- Dutch roll: Moviment oscil·latori de baixa freqüència. 
Serà necessària un esmorteïment artificial si la natural 
és massa dèbil.  
 
 
 
 
Fig. 1.4 Dutch roll 
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1.4. Estabilitat 
 
1.4.1. Estabilitat estàtica 
 
L’estabilitat és la resposta d’un sistema quan se’l mou d’una posició d’equilibri. 
Es pot classificar en tres tipus tal com podem veure en la figura:  
 
 
 
 
Fig. 1.5 Tipus d’estabilitat 
 
 
1.4.2.  Estabilitat dinàmica 
 
Un sistema posseeix una estabilitat dinàmica si el moviment del sistema 
produeix una força que s’oposa a aquest moviment. Un sistema amb estabilitat 
estàtica no té perquè tenir estabilitat dinàmica, però un sistema dinàmicament 
estable ha d’ésser estàticament estable. Amb altres paraules, l’estabilitat 
estàtica és condició necessària però no suficient perquè un sistema tingui 
estabilitat dinàmica.   
 
 
1.4.3.  Estabilitat lateral 
 
Un avió és lateralment estable quan aquest tendeix a tornar a la posició d’ales 
anivellades desprès de que una ràfega de vent aixequi o en baixi alguna d’elles 
(és el que s’aconsegueix en el disseny del model 2, control d’inclinació lateral, 
del capítol 3). 
 
 
 
 
Fig. 1.6 Estabilitat lateral 
 
Estable Inestable Neutra 
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1.4.4.  Estabilitat direccional 
 
Un avió és direccionalment estable quan l’eix longitudinal d’aquest tendeix a 
seguir la trajectòria de vol, en vols rectes o en girs. 
 
 
 
 
Fig. 1.7 Estabilitat direccional 
 
 
1.4.5.  Estabilitat longitudinal 
 
L’estabilitat longitudinal es refereix al moviment de l’avió sobre el seu eix 
transversal (morro avall/amunt) i és la més important ja que determina en gran 
mesura les característiques de caboteig del mateix, particularment les relatives 
a la pèrdua (és el que s’aconsegueix en el disseny del model 3, control 
d’inclinació longitudinal, del capítol 3). 
 
 
 
 
Fig. 1.8 Estabilitat longitudinal
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CAPÍTOL 2. SISTEMES DE CONTROL 
 
2.1.  Error en règim permanent [2] 
 
L’error en règim permanent el podem definir com la diferència entre l’entrada i 
la sortida del sistema quan el temps tendeix a infinit, és a dir, quan la resposta 
ha assolit el règim permanent. En general, depèn del tipus d’entrada (esglaó, 
rampa, parabòlica, ...) i del tipus de sistema (0, I, II, ...).  
 
 
                 Error en règim permanent = lim ( )ss te e t→∞=    (2.1) 
 
 
 
 
Fig. 2.1 Sistema realimentat (feedback) 
 
 
Utilitzant com a referència la figura 2.1 (està aplicada la transformació de 
Laplace), i la definició d’error podem obtenir que: 
 
 
 ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )E s R s B s R s H s C s= − = −                           (2.2) 
 
( )( ) ( ) ( ) ( ) ( )E s R s H s E s G s= − ⋅                                      (2.3) 
 
( )( )
1 ( ) ( )
R sE s
H s G s
=
+
                                                     (2.4) 
 
 
Llavors, aplicant  el teorema del valor final, 
0
lim ( ) lim ( )ss t se e t sE s→∞ →= = , obtenim que 
l’error en règim permanent per un sistema realimentat és: 
 
 
                                              
0
( )lim
1 ( ) ( )ss s
sR s
e
G s H s→
=
+
                          (2.5) 
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Depenen del tipus d’entrada, esglaó, rampa o parabòlica, obtenim les 
expressions següents, taula 2.1, que ens permeten calcular l’error en règim 
permanent en cada cas. 
 
Taula 2.1 Error en règim permanent 
 
Entrada R(s) Error en règim permanent Constant d’error 
Esglaó 1
s
 
1
1ss p
e
K
=
+
 
0
lim ( ) ( )p
s
K G s H s
→
=  
Rampa 2
1
s
 
1
ss
v
e
K
=  
0
lim ( ) ( )v
s
K sG s H s
→
=  
Parabòlica 3
1
s
 
1
ss
a
e
K
=  
2
0
lim ( ) ( )a
s
K s G s H s
→
=  
 
 
El tipus de sistema és defineix com el número d’integradors purs que posseeix 
(un integrador pur és el factor 1
s
). Això significa que el tipus del sistema és 
igual al ordre dels pols de la funció de transferència que són zero (s=0). Un cop 
sabem l’ordre del sistema i el tipus d’entrada que posseeix serem capaços de 
predir el valor de l’error en règim permanent.  
 
Exemples: 
 
Si la funció de transferència del sistema és  ( ) ( )
2 22 1 2
2 ( 3) 2 ( 3)
s s
s s s s s s
+ +
= ⋅
⋅ + ⋅ + + ⋅ +
, 
aquest sistema serà de tipus I (només hi ha un factor 1
s
). 
 
 
Taula 2.2 Sistema Tipus 0 
 
TIPUS 0 Entrada Esglaó 
Entrada 
Rampa 
Entrada 
parabòlica 
Constant d’error pK cte=  0vK =  0aK =  
Error en règim permanent 
1
1ss p
e
K
=
+
 
sse = ∞  sse = ∞  
 
 
Taula 2.3 Sistema Tipus I 
 
TIPUS I Entrada Esglaó 
Entrada 
Rampa 
Entrada 
parabòlica 
Constant d’error pK = ∞  vK cte=  0aK =  
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Error en règim permanent 0sse =  
1
ss
v
e
K
=  
sse = ∞  
 
 
Taula 2.4 Sistema Tipus II 
 
TIPUS II  Entrada Esglaó 
Entrada 
Rampa 
Entrada 
parabòlica 
Constant d’error pK = ∞  vK = ∞  aK cte=  
Error en règim permanent 0sse =  0sse =  
1
ss
a
e
K
=  
 
 
Taula 2.5 Sistema Tipus III 
 
TIPUS III  Entrada Esglaó 
Entrada 
Rampa 
Entrada 
parabòlica 
Constant d’error pK = ∞  vK = ∞  aK = ∞  
Error en règim permanent 0sse =  0sse =  0sse =  
 
 
Per calcular l’error en règim permanent analíticament, és necessari canviar de 
les expressions de variables d’estat a funcions de transferència. Apliquem la 
transformada de Laplace als dos costats de l’expressió 1.21 i obtenim: 
 
 
                                            ( ) ( ) ( )sX s AX s BU s= +     (2.6) 
 
                                            ( ) ( ) ( )sIX s AX s BU s= +          (2.7) 
 
                                           ( ) ( ) ( )sI A X s BU s− =     (2.8) 
 
                                          
1( ) ( ) ( )X s sI A BU s−= −     (2.9) 
 
 
On I  és la matriu identitat. La matriu identitat, és una matriu diagonal amb uns 
a la diagonal i la resta de posicions són zero.  
 
 
2.2.  Controlador PID [3] 
 
Per millorar les respostes naturals de l’aeronau, i així millorar l’estabilitat i la 
comoditat del vol afegirem sistemes de control Gc(s). Un sistema de control el 
podem introduir en el nostre diagrama de blocs tal com es pot veure en la 
figura.  
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Fig. 2.2  Sistema de control 
 
 
El sistema de control més senzill que existeix, és un amplificador amb un guany 
constant K. Aquest tipus d’acció de control es coneix com “controlador 
proporcional”, on la senyal a la sortida del controlador és simplement la de 
l’entrada amplificada per un valor constant. Els controladors proporcionals no 
són suficients per millorar les característiques del nostre sistema. És per això 
que, a més dels amplificadors podem afegir atenuadors, diferenciadors i 
integradors. La tasca del dissenyador és decidir quins components ha 
d’utilitzar, els valors dels paràmetres de cada component, i com s’han de 
connectar. 
  
Un dels controladors més coneguts i utilitzats a la pràctica és el controlador 
PID, on PID significa proporcional integrador derivador. La funció de 
transferència del controlador PID la podem escriure com: 
 
 
                                             ( ) Ic P D
KG s K K s
s
= + +       (2.10) 
 
 
El problema de disseny és determinar els valors de les constants PK , IK  i DK .  
 
En la següent taula (2.6) podem veure, de forma resumida, els efectes de cada 
component del PID (proporcional, integrador i derivador) sobre paràmetres 
importants pel disseny del sistema com són: 
 
• tp: Temps de pujada 
• M: Sobreimpuls 
• te (3%): Temps d’establiment de la senyal 
• E: Error en règim permanent 
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Fig. 2.3 Paràmetres importants pel disseny 
 
 
Taula 2.6 Efectes del guanys del controlador PID  
 
Resposta en 
sistema realimentat tp M te(3%) E 
KP Disminueix Augmenta  No influeix Disminueix 
KI Disminueix Augmenta Augmenta L’elimina 
KD No influeix Disminueix Disminueix No influeix 
 
 
2.3.  Principis bàsics en pilots automàtics 
 
La funció principal del pilot automàtic és fer passar el vehicle, en el nostre cas 
l’aeronau, d’una posició d’equilibri estable inicial  a un estat final també en 
equilibri estable. 
 
Les funcions del pilot automàtic és poden dividir en dues àrees: 
 
• Control 
 
• Guiatge 
 
Control: Determinació de les ordres que s’han de donar als actuadors del 
vehicle preservant sempre la seva precisió i estabilitat. 
 
Guiatge: Determinació de la trajectòria d’un vehicle per a què, a partir d’una 
posició i velocitats inicials, sigui capaç d’aconseguir-ne unes de finals sota 
restriccions operatives i de costos. 
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Les dues àrees, la de control i la de guiatge, treballen amb sistemes 
realimentats o de feedback. El llaç de control assegura una ràpida i estable 
resposta del vehicle als comandaments creats pel llaç de guiatge. També ha 
d’ésser capaç d’eliminar l’influencia de les pertorbacions externes i les 
turbulències atmosfèriques. 
 
Com a resultat de la separació entre les tasques de guiatge i de control, 
l’estructura del pilot automàtic es pot dividir entre el llaç interior (control) i 
l’exterior (guiatge).  
 
 
 
 
Fig. 2.4 Funció de control 
(estabilitat de l’aeronau, és el que es dissenya en el capítol 3) 
 
 
 
 
Fig. 2.5 Funció de guiatge  
(ens permetrà seguir una ruta) 
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CAPÍTOL 3. DISSENY AMB MATLAB/SIMULINK®  
 
 
El disseny de sistemes automàtics de control de vol es pot desenvolupar amb 
el programa Matlab/Simulink®. Simulink® ens proporciona un entorn  gràfic amb 
diagrames de blocs i una sèrie de llibreries de blocs que permeten dissenyar, 
simular, implementar o provar una gran varietat de sistemes de tots els tipus. 
 
La llibreria AeroSim® és una llibreria per el Matlab/Simulink® que li aporta 
diferents components pel ràpid desenvolupament de models d’aeronaus no 
linears amb sis graus de llibertat. A més, també disposa de models ambientals 
tal com l’atmosfera estàndard, turbulències o vents. 
 
Aquesta llibreria esta basada en l’experiència pràctica en el desenvolupament 
de la dinàmica de models per UAVs (Unmanned Aerial Vehicles). AeroSim® té 
un preu de 2000 dòlars per a cada llicencia, per utilitzacions comercials. Però hi 
ha la possibilitat d’aconseguir-ne una distribució gratuïta per utilitzacions 
acadèmiques  en la mateixa pàgina web d’AeroSim®. 
 
 
3.1.  Llibreria AeroSim® 
 
Com ja s’ha dit, la llibreria AeroSim® conté tots els blocs necessaris pel 
desenvolupament de models d’aeronaus no linears amb sis graus de llibertat. 
En aquesta secció es dóna una visió general dels continguts de la llibreria i es 
detalla el model d’aeronau utilitzat. Si es volen detalls de qualsevol altre 
element només cal consultar l’ajuda que porta la mateixa llibreria. 
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Fig. 3.1 Llibreria AeroSim® 
 
 
 Actuadors 
 
La carpeta dels actuadors conté models genèrics d’actuadors electro-
mecànics utilitzats en els sistemes de control de vol. Encara que és pot 
dissenyar un model complert d’aeronau sense utilitzar-los, aquests 
actuadors són molt útils per comprovar l’estabilitat i les característiques 
dels sistemes de pilot automàtic en llaç tancat. 
 
 Aerodinàmica 
 
La carpeta d’aerodinàmica conté tots els blocs necessàries pel 
desenvolupament d’un model aerodinàmic simple. Les aproximacions 
utilitzades són lineals, on els coeficients aerodinàmics de força i moment 
s’obtenen de combinacions lineals de les derivades aerodinàmiques. 
 
 Atmosfera 
 
La carpeta d’atmosfera conté blocs per fer estimacions dels paràmetres 
de l’aire i els efectes dels vents.  
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 Terra 
 
La carpeta de la Terra conté els blocs amb els models de la forma del 
planeta, gravetat i camp magnètic. 
 
 Equacions del moviment 
 
La carpeta d’equacions del moviment conté blocs per a totes les 
equacions diferencials que descriuen la dinàmica de l’aeronau. 
 
 Aeronau Completa 
 
La carpeta d’aeronau completa ens proporciona models complerts 
d’aeronaus, construïts amb diferents blocs de la llibreria AeroSim®. 
Aquest models són configurables a través d’un fitxer amb extensió “mat”.  
 
Model Aeronau Simple 
 
El bloc implementa un model d’aeronau no lineal de 6 graus de 
llibertat. Les equacions del moviment estan expressades en els 
eixos de l’aeronau. Tots el paràmetres del model són llegits d’un 
fitxer configurable amb extensió “mat”. Aquest model no inclou 
efectes del vent, i assumeix que la terra és esfèrica (radi i gravetat 
constants). 
 
 
 
 
Fig. 3.2 Bloc del model d’Aeronau Simple 
 
 
Paràmetres 
 
• Fitxer de configuració de l’aeronau: El directori i nom 
del fitxer amb extensió “mat” on es troben els paràmetres 
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de l’aeronau. Per exemple, si el fitxer s’anomena 
aeronau.mat, i es troba en el mateix directori que el model  
escriurem ‘aeronau.mat’.  
 
• Velocitats inicials: Vector amb les tres components 
inicials de la velocitat [ ]u v w .  
 
• Velocitats angulars inicials:  Vector amb els tres valors 
inicials de velocitats angulars [ ]p q r . 
 
• Actitud inicial: Vector amb els quatre valors de l’actitud 
inicial proporcionats pels quaternions [e0 ex ey ez ]. 
 
• Posició inicial: Vector amb la posició geogràfica inicial 
[latitud, longitud, altitud] en radians les dues primeres i en 
metres l’altitud.  
 
• Massa inicial de combustible: Massa inicial de 
combustible en l’aeronau en Kg. 
 
• Velocitat inicial del motor: Velocitat inicial de rotació del 
motor en radians per segon. 
 
• Temps de mostreig: Temps de mostreig de la simulació 
del model, ha de coincidir amb els paràmetres del 
Simulink®.  
 
Entrades 
 
• Controls: Vector de set elements amb els diferents valors 
de control [Flaps, Timó profunditat, Alerons, Timó direcció, 
Gasos, Mescla, Motor]. Els quatre primers paràmetres de 
control han d’anar expressats en radians. El gasos és una 
fracció entre 0 i 1, la mescla va en tan per cent i el motor es 
un boleà (0 motor apagat i 1 per motor engegat).  
 
Sortides 
 
• Estats aeronau: Vector de 15 elements amb els diferents 
estats de l’aeronau  [Velocitats, Velocitats angulars, 
Quaternions, Posició, Massa combustible, Velocitat motor].  
 
• Sensors: Vector de 15 elements amb informació dels 
sensors [Posició GPS, GPS Groundspeed, Acceleròmetres, 
Giròscops, Dades aire]. 
 
• Velocitat vent: Vector de 3 element [Airspeed, 
Derrapatge,  Angle Atac]. 
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• Mach: Número de Mach actual. 
 
• Acceleracions angulars: Vector de 3 elements amb les 
acceleracions angulars del cos. 
 
• Euler: Vector amb el valor dels tres angles d’Euler 
[balanceig, caboteig, guinyada] en radians.  
. 
• Coeficients aerodinàmics: Vector de 6 components amb 
coeficients aerodinàmics  
 
• Coeficients de propulsió: Vector de 3 elements amb 
coeficients de propulsió de l’aeronau. 
 
• Coeficients motor: Vector de 5 elements amb coeficients 
del motor.  
 
• Massa: La massa actual de l’aeronau en Kg. 
 
Els controls d’entrada poden venir donats per un joystick en un vol 
manual, o per un pilot automàtic en un vehicle autònom. Les 
sortides de la simulació podran ser visualitzades, com veurem 
més endavant, en un simulador de vol. 
 
 Inèrcia 
 
La carpeta d’inèrcia conté tots els blocs que modelen l’evolució dels 
paràmetres d’inèrcia de l’aeronau, tal com massa, posició del centre de 
gravetat i moments d’inèrcia. També podem trobar els blocs que ens fan 
el sumatori de totes les forces i moments exercits a l’aeronau 
(aerodinàmics, propulsió i gravitacionals) per obtenir un únic component 
a utilitzar en les equacions del moviment. 
 
 Matemàtiques 
 
Aquesta carpeta inclou totes les funcions matemàtiques utilitzades per la 
llibreria AeroSim®. 
 
 Interfície amb el Pilot 
 
Aquesta carpeta inclou drivers d’entrada i sortida per a components 
externs a Matlab/Simulink®, que poden interactuar amb els models 
d’aeronau. 
 
 Propulsió 
 
Aquesta carpeta inclou diferents models de sistemes de propulsió. Tot i 
que els models de propulsió poden arribar a ser molt complexos, les 
implementacions en la llibreria AeroSim® són força senzilles I simples.   
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 Sensors 
 
La carpeta sensors inclou models genèrics de sensors analògics i 
digitals. Es divideix en quatre subcarpetes: correlació de soroll, sensors 
genèric, sensors analògics i sensors digitals. 
 
 Transformacions 
 
La carpeta de transformacions inclou paràmetres i referències de 
transformacions que són útils en els models d’equacions d’aeronaus.   
 
 Canvi d’unitats 
 
En aquesta carpeta hi ha tot una sèrie de blocs que ens permeten 
canviar d’unitats del sistema mètric a l’Anglès i a la inversa. També 
podem passar de radians a graus pels valors angulars.  
 
 Compatibilitat FlightGear 
 
Aquest bloc ens permet carregar aeronaus, motors i altres paràmetres 
de vol des del FlightGear al entorn de Matlab®. 
 
 
3.2. Aeronau utilitzada 
 
Els paràmetres reals que s’han utilitzat per fer les simulacions han estan 
agafats del Navion. Una fotografia de l’avioneta la podem veure en la següent 
figura. 
 
 
 
 
Fig. 3.3  Navion 
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És una avioneta de fabricació Nord Americana amb capacitat per a 4 
passatgers i inspirada en el P-51 Mustang.  És una aeronau molt lleugera tan 
sols té un pes de 1000 Kg, i de 1247 Kg amb el dipòsit ple de combustible. Té 
una envergadura de 10 metres i porta una motorització de 260 CV. 
 
Els paràmetres complerts de l’aeronau es poden trobar al fitxer 
“Configura_avio.m” on hi ha l’script que genera el fitxer “cfg_model.mat”, el qual 
es llegit pel model d’aeronau simple d’AeroSim®.  L’script de configuració es pot 
consultar en l’annex A. 
 
 
3.3.  Sistemes dissenyats 
 
3.3.1.  Model 1: Sistema en llaç obert 
 
El primer model realitzat és el sistema en llaç obert, és a dir, els valors de 
control que donem són totalment independents dels valors de sortida. El 
sistema el podem veure representat en la següent figura. 
 
 
 
 
Fig. 3.4 Model 1: Sistema en llaç obert (detall en l’annex B) 
 
 
A partir d’ara, l’objectiu serà aconseguir control i estabilitat tant lateralment com 
longitudinalment. Per fer-ho ens fixem en el valor de dues variables el 
balanceig, servirà pel control lateral, i el caboteig, pel control longitudinal. La 
guinyada no es té en consideració, així doncs qualsevol gir que vulguem fer no 
serà coordinat, existirà derrapatge. 
 
El primer a observar és que li passa al valor de l’angle de balanceig quan la 
deflexió del alerons és zero. En la figura 3.5 es pot veure el resultat de la 
simulació de tres minuts de durada. Inicialment el seu valor comença en zero 
però decreix ràpidament fins un valor per davall de –40 graus, és totalment 
inestable. L’aeronau entra en un mode espiral divergent, és a dir, va perden 
altitud com si baixes per la superfície d’una hèlice contínua.   
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Fig. 3.5  Model 1: Angle de Balanceig 
 
 
En canvi en l’angle de caboteig (mode longitudinal) succeeix una cosa diferent. 
En aquest cas es té una deflexió del timó de profunditat de 0 graus, es 
produeixen unes oscil·lacions inicials que es van esmorteint fins estabilitzar-se 
a un valor al voltat de –7 graus. Podem veure el seu comportament en la 
següent figura.  
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Fig. 3.6  Model 1: Angle de Caboteig 
 
 
El següent pas és estabilitzar el sistema, per fer-ho es realimenta (sistema en 
llaç tancat). Primer es comença amb el control lateral (s’utilitza el balanceig) i 
desprès el longitudinal (s’utilitza el caboteig). 
 
 
3.3.2. Model 2: Sistema en llaç tancat en el mode lateral 
 
En aquest model es vol estabilitzar i controlar el mode lateral, per fer-ho 
s’utilitza el valor de sortida de l’angle de balanceig per realimentar el sistema. 
S’ha dissenyat un controlador PI (proporcional integrador) que calcula el valor 
de deflexió dels alerons ( aδ ) en funció del angle de balanceig actual i el que es 
fixa com a referència, és a dir el valor de l’angle de balanceig que volem 
aconseguir. El diagrama de blocs del controlador el podem veure en la següent 
figura.   
 
 
 
 
Fig. 3.7  Control inclinació lateral (detall en l’annex B) 
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Per elegir les constants del controlador, tan la proporcional com la del 
integrador s’ha fet de forma empírica utilitzant la taula 2.6 que ens proporciona 
els efectes del guanys en els controladors PID. Es pot veure en la figura 3.8 
com a millorat el comportament del angle de balanceig del sistema, corregim la 
seva inestabilitat. Ara només existeixen un petit sobre impuls i s’estabilitza a 
zero. Cal dir que la resposta no és molt òptima per les petites oscil·lacions que 
hi ha, però quan posem el control longitudinal veurem que aquestes 
desapareixen, inclús es redueix el sobreimpuls, en altres paraules els diferents 
modes estan relacionats. 
 
 
  
Fig. 3.8  Model 2: Angle de Balanceig 
 
 
3.3.3. Model 3: Sistema en llaç tancat ambdós modes 
 
En aquest tercer model el que es vol estabilitzar i controlar és el mode 
longitudinal. Per fer-ho s’utilitza el valor de sortida de l’angle de caboteig per 
realimentar el sistema. S’ha dissenyat un controlador PID (proporcional 
integrador derivador) que calcula el valor de deflexió del timó de profunditat 
( eδ ) en funció del angle de caboteig actual i el que fixem com a referència, és a 
dir el valor de l’angle de caboteig que volem aconseguir. El diagrama de blocs 
del controlador el podem veure en la següent figura.   
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Fig. 3.9  Control inclinació longitudinal (detall en l’annex B) 
 
 
Procedint de la mateixa manera que abans s’han trobat els valors de les 
constants de l’integrador, derivador i el proporcional. Es pot veure que en 
aquest cas també s’ha aconseguit estabilitat en el mode longitudinal. En la 
figura 3.10 es pot observar que inicialment tenim un sobreimpuls, però 
ràpidament s’estabilitza al valor desitjat. En aquest cas, com en la majoria de 
dissenys s’ha pres una decisió de compromís. S’ha acceptat un sobreimpuls 
per així reduir el temps d’establiment.   
 
 
  
Fig. 3.10  Model 3: Angle de Caboteig 
 
 
Com ja s’havia anunciat, en la següent figura es pot veure com a millorat el 
control lateral al introduir el control longitudinal. Ara ja no existeix cap 
sobreimpuls i han desaparegut les petites oscil·lacions. 
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Fig. 3.11  Model 3: Angle de Balanceig 
 
 
3.3.4. Model 4: Sistema en llaç tancat -- Control d’altitud 
 
En aquest moment existeix estabilitat en el mode lateral i longitudinal, i es té el 
control sobre l’angle de caboteig i el de balanceig. Aquest últim model 
consisteix en dissenyar un control d’altitud. El seu funcionament és força 
simple. En la següent figura es pot observar el seu diagrama de blocs. 
 
 
 
 
Fig. 3.12  Control d’altitud (detall en l’annex B) 
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Es selecciona l’altitud de referència desitjada, aquesta es compara amb l’actual 
i segons si la diferència és major o menor es subministra al control longitudinal 
un angle de caboteig o un altre. Els angles de caboteig vàlids es troben 
compresos entre –10 i 10. En la següent figura, un ascens de 1000 m a 2000 
m, es mostren els valors de caboteig utilitzats segons la diferència d’alçada.     
 
 
 
Fig. 3.13  Ascens de 1000 a 2000m  
(indicació de l’angle de caboteig seleccionat segons la diferència d’alçada) 
 
 
En les figures 3.14 i 3.15 podem veure un ascens controlat de 1000 m a 1100 
m i un descens de 1200 m a 1100 m respectivament . 
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Fig. 3.14 Ascens de 1000 m a 1100 m 
 
 
 
Fig. 3.15  Descens de 1200 m a 1100 m 
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En la següent figura podem veure un vol a diferents nivells d’altitud i com va 
ascendint i descendint per canviar de nivell. 
 
 
 
Fig. 3.16  Vol a diferents altituds 
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CAPÍTOL 4. SIMULACIONS AMB SIMULADOR DE VOL 
 
 
El Matlab/Simulink® ofereix la possibilitat d’utilitzar un simulador de vol per 
poder visualitzar els resultats dels dissenys anteriors. Si més no, l’entorn del 
Simulink® no és capaç d’unir els dos softwares per si sol, és necessària la 
llibreria anomenada AeroSim® utilitzada en el capítol anterior. 
 
La llibreria AeroSim® pot utilitzar el simulador de vol FlightGear o el Microsoft 
Flight Simulator® per visualitzar el disseny de l’aeronau. Aquestes aplicacions 
gràfiques es totalment aconsellable executar-les en diferents ordenadors 
connectats a una xarxa local, per així no afectar l’execució de la simulació del 
model realitzada pel Matlab/Simulink® . 
 
El simulador de vol FlightGear és una plataforma cooperativa i oberta de 
simuladors de vol. El codi font complert del simulador està disponible sota la 
llicencia “GNU General Public License, 1991”. Tot hi així s’ha optat per utilitzar 
el Microsoft Flight Simulator® per visualitzar el disseny de l’aeronau, ja que en 
l’Escola Politècnica Superior de Castelldefels (EPSC) aquest simulador és el 
més utilitzat i conegut, i a més es disposen de totes les llicencies necessàries 
per utilitzar-lo. 
 
Els models del Matlab/Simulink® els podem unir amb les versions 2000 i 2002 
del Microsoft Flight Simulator®. Amb aquest simulador si que és absolutament 
necessari executar les dues aplicacions ens ordenadors diferents degut a la 
gran carga sobre la CPU que podria arribar a ser excessiva per una sola 
màquina. 
 
La interfície en el Simulink® del Microsoft Flight Simulator® necessita diferents 
valors d’entrada referents a la posició de l’aeronau. En la figura 5 del annex B 
trobem com afegim aquest bloc en el model del Simulink®. 
 
 
 
 
Fig. 4.1 Bloc d’interfície amb Microsoft Flight Simulator® 
 
 
 Posició: Vector amb la posició geogràfica [latitud, longitud, altitud] en 
radians les dues primeres i en metres l’altitud. 
 
 Euler: Vector amb el valor dels tres angles d’Euler [balanceig, caboteig, 
guinyada] en radians. 
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 Airspeed: El valor actual d’aquesta en metres per segon. 
 
Si es mira a l’interior del bloc d’interfície amb el Microsoft Flight Simulator®, si 
troba el que es veu en la figura 4.2 on hi ha un bloc anomenat sfunfligtsim que 
és un tipus de funció programada en C que permet utilitzar el Matlab/Simulink® 
en els seus fitxers. El codi C complert per la interfície amb el Microsoft Flight 
Simulator® el podem trobar en l’annex C. 
 
 
 
 
Fig. 4.2 Model Simulink® Microsoft Flight Simulator® 
 
 
Els dos ordenadors han d’estar connectats a una xarxa LAN (Local Area 
Network). El següent pas ara és configurar la xarxa. Al obrir el menú de 
configuració de la xarxa en surt una pantalla com la que es pot veure en la 
següent figura.  
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Fig. 4.3 Finestra configuració de la xarxa 
 
 
Seleccionant veure les propietats dels protocols d’Internet (TCP/IP) de la 
targeta de xarxa, s’obté una finestra com la de figura 4.4  
 
 
 
 
Fig. 4.4 Propietats TCP/IP 
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El següent pas és triar la direcció IP per crear la xarxa. Normalment, la IP per 
una xarxa privada és 192.168.0.X, on la X és un nombre entre 1 i 255. Pel 
servidor elegim 192.168.0.1 i pel client 192.168.0.2 . En aquest moment ja 
tenim configurada la xarxa ara és moment de continuar amb les configuracions 
necessàries a fer en el Microsoft Flight Simulator®.  
 
En aquest cas utilitzarem el Microsoft Flight Simulator® 2002, llavors s’ha 
d’instal·lar dos programes el FSUIPC I el WideFS, dels dos podem baixar-ne la 
versió gratuïta de la pàgina web d’AeroSim®.  
 
 FSUIPC: Eina que permet el procés d’intercomunicació amb el Microsoft 
Flight Simulator®.  
 
 WideFS: Eina que permet estendre la funcionalitat del FSUIPC a un 
simulador de vol de la xarxa local. 
 
Quan esta instal·lat el FSUIPC apareix com un element més en la barra de 
menús i el WideFS apareix en la barra de títol del Microsoft Flight Simulator®. 
En l’ordenador on hi ha instal·lat el Matlab/Simulink®, s’han de copiar els fitxers 
del WideFS (WideClient.exe i WideClient.ini). Llavors s’edita el fitxer 
d’inicialització de client especificant la direcció del equip en el qual s’executa el 
Microsoft Flight Simulator® amb el WideServer. Quan s’obri el programa 
WideFS, si la configuració s’ha fet correctament,  es connectarà en uns segons 
amb el servidor. 
 
En aquest moment s’executa la simulació del model fet amb Simulink® i en la 
pantalla del Microsoft Flight Simulator® es pot veure reflectit l’actitud de la 
nostra aeronau. A partir d’aquest moment tot canvi, durant la simulació, en els 
valors d’estat del Simulink® es veurà reflectit immediatament en l’actitud de 
l’aeronau en la pantalla del Microsoft Flight Simulator®.  
 
Per exemple, si posem -10 graus de caboteig en la casella de l’angle de 
referència de caboteig, podem observar com en el Microsoft Flight Simulator®, 
l’aeronau canvia la seva actitud per adoptar aquests -10 graus de caboteig. 
Aquest canvi es pot veure reflectit en l’horitzó artificial o observant externament 
l’aeronau. 
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Fig. 4.5 Referència de Caboteig -10 graus 
 
 
Un segon exemple, podria ser amb l’angle de balanceig. Si el fixem també en 
un valor de 10 graus, es pot veure com l’actitud de l’aeronau canvia per 
inclinar-se lateralment 10 graus, tal com es mostra en la següent figura. 
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Fig. 4.6 Referència de Balanceig 10 graus 
 
 
Procedint de la manera anterior, es podria anar comprovant de forma visual el 
model de control creat per la nostra aeronau, com el control lateral, longitudinal 
i el control d’altitud funcionen correctament. Amb aquest últim pas, comprovació 
en un simulador de vol, ja s’està més a prop de la implementació física del 
model creat. 
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CONCLUSIONS 
 
 
Els objectius marcats de del principi van ser realitzar un sistema d’estabilitat i 
control. Aquest concepte era molt ampli. Al final el treball s’ha concretat en: una 
primera part amb un repàs a les equacions del moviment i una introducció al 
món dels sistemes de control i pilots automàtics.  
 
La segona part i més interessant ha estat el disseny d’un sistema de control per 
una avioneta, en concret la Navion. Aquest sistema de control s’ha concretat 
en: 
 
 Sistema d’estabilitat i control lateral (control de l’angle de balanceig) 
  
 Sistema d’estabilitat i control longitudinal (control de l’angle de caboteig) 
 
 Sistema de control d’altitud (ens permet mantenir una altitud fixada o 
assolir-la)  
 
La tercera part ens ha servit per poder visualitzar l’eficiència dels sistemes 
dissenyats en el conegut simulador de vol, el Microsoft Flight Simulator®.  
 
Aquest projecte deixa moltes línies de treball futures, crear un sistema de 
control direccional (control de l’angle de guinyada), control de les velocitats, ... i 
molts altres sistemes. 
 
Concloem doncs que s’han fet només els primers passos, no per això menys 
importants,  per poder aconseguir un sistema automàtic de navegació per l’UAV 
del projecte ICARUS. 
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ANNEX A. Matlab® M-File (Configuració Navion) 
 
 
%%% SCRIPT CONFIGURACIO AERONAU%%% 
%%% Navion GA airplane %%% 
 
%   Copyright 2002 Unmanned Dynamics, LLC 
%   Revision: 1.0   Date: 05/13/2002 
 
% Clear workspace 
clear all; 
 
% Name of the MAT-file that will be generated 
cfgmatfile = 'cfg_model'; 
 
%%% AERODYNAMICS %%% 
% Aerodynamic force application point (usually the aerodynamic center)[x y z] 
rAC = [0 0 0]; % m 
 
%%% Aerodynamic parameter bounds %%% 
% Airspeed bounds 
VaBnd = [30 100]; % m/s 
% Sideslip angle bounds 
BetaBnd = [-0.5 0.5]; % rad 
% Angle of attack bounds 
AlphaBnd = [-0.1 0.5]; % rad 
 
%%% Aerodynamic reference parameters %%% 
% Mean aerodynamic chord 
MAC = 1.73736; % m 
% Wing span 
b = 10.18032; % m 
% Wing area 
S = 184*0.3048^2; % m^2 
 
% ALL aerodynamics derivatives are per radian: 
%%% Lift coefficient %%% 
% Zero-alpha lift 
CL0 = 0.3; 
% alpha derivative 
CLa = 4.44; 
% Lift control (flap) derivative 
CLdf = 0; 
% Pitch control (elevator) derivative 
CLde = 0.355; 
% alpha-dot derivative 
CLalphadot = 0; 
% Pitch rate derivative 
CLq = 3.8; 
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% Mach number derivative 
CLM = 0; 
 
%%% Drag coefficient %%% 
% Lift at minimum drag 
CLmind = 0.3; 
% Minimum drag 
CDmin = 0.04; 
% Lift control (flap) derivative 
CDdf = 0; 
% Pitch control (elevator) derivative 
CDde = 0; 
% Roll control (aileron) derivative 
CDda = 0; 
% Yaw control (rudder) derivative 
CDdr = 0; 
% Mach number derivative 
CDM = 0; 
% Oswald's coefficient 
osw = 0.7; 
 
%%% Side force coefficient %%% 
% Sideslip derivative 
CYbeta = -0.564; 
% Roll control derivative 
CYda = 0; 
% Yaw control derivative 
CYdr = 0.157; 
% Roll rate derivative 
CYp = 0; 
% Yaw rate derivative 
CYr = 0; 
 
%%% Pitch moment coefficient %%% 
% Zero-alpha pitch 
Cm0 = 0; 
% alpha derivative 
Cma = -0.683; 
% Lift control derivative 
Cmdf = 0; 
% Pitch control derivative 
Cmde = -0.923; 
% alpha_dot derivative 
Cmalphadot = -4.36; 
% Pitch rate derivative 
Cmq = -9.96; 
% Mach number derivative 
CmM = 0; 
 
%%% Roll moment coefficient %%% 
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% Sideslip derivative 
Clbeta = -0.074; 
% Roll control derivative 
Clda = -0.134; 
% Yaw control derivative 
Cldr = 0.107; 
% Roll rate derivative 
Clp = -0.41; 
% Yaw rate derivative 
Clr = 0.107; 
 
%%% Yaw moment coefficient %%% 
% Sideslip derivative 
Cnbeta = 0.071; 
% Roll control derivative 
Cnda = -0.0035; 
% Yaw control derivative 
Cndr = -0.072; 
% Roll rate derivative 
Cnp = -0.0575; 
% Yaw rate derivative 
Cnr = -0.125; 
 
 
%%% PROPELLER %%% 
%Propulsion force application point (usually propeller hub) [x y z] 
rHub = [1.25*1.75 0 0]; % m 
% Advance ratio vector 
J = [-1 0 0.1 0.2 0.3 0.35 0.4 0.45 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1 1.2 2]; 
% Coefficient of thrust look-up table CT = CT(J) 
CT = [0.0492 0.0286 0.0266 0.0232 0.0343 0.034 0.0372 0.0314 0.0254 0.0117 
-0.005 -0.0156 -0.0203 -0.0295 -0.04 -0.1115]; 
% Coefficient of power look-up table CP = CP(J) 
CP = [0.0199 0.0207 0.0191 0.0169 0.0217 0.0223 0.0254 0.0235 0.0212 
0.0146 0.0038 -0.005 -0.0097 -0.018 -0.0273 -0.0737]; 
% Propeller radius 
Rprop = 1.88/2; % m 
% Propeller moment of inertia 
Jprop = 25.4*0.0254*0.4536; % kg*m^2 
 
 
%%% ENGINE %%% 
% Engine rpm vector 
RPM = [2000 2200 2400 2600 2700]; % rot/min 
% Manifold pressure vector 
MAP = [57.6 64.35 71.12 77.89 84.66 91.44 98.21]; % kPa 
 
% Sea-level fuel flow look-up table fflow = fflow(RPM, MAP) 
% RPM -> rows, MAP -> columns 
FuelFlow = [ 
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    6 6.7 7.5 8.5 9.6 12 14.3 
    6.5 7.3 8.2 9.4 10.6 12 14.3 
    7.2 8 9 10 11.4 12.8 14.3 
    7.8 8.6 9.6 10.9 12.3 14 15.6 
    8.3 9.2 10.3 11.6 13.2 15 17 
]*0.0037854*800*1000;  
% Sea-level power look-up table P = P(RPM, MAP) 
% RPM -> rows, MAP -> columns 
Power = [ 
    70 83 96 110 124 137 151 
    77 90 105 120 134 150 164 
    84 98 114 128 144 160 174 
    88 104 118 134 150 166 180 
    91 107 122 138 154 170 184 
]*745.7; % W 
% Sea-level pressure and temperature at which the data above is given 
pSL = 102300; % Pa 
TSL = 291.15; % deg K 
% Engine shaft moment of inertia 
Jeng = 0; % Neglected 
 
 
%%% INERTIA %%% 
% Empty aircraft mass (zero-fuel) 
mempty = 1000; % kg 
% Gross aircraft mass (full fuel tank) 
mgross = 1247.392; % kg 
% Empty CG location [x y z] 
CGempty = [-0.04*MAC 0 -0.25]; % m 
% Gross CG location [x y z] 
CGgross = [-0.045*MAC 0 -0.2]; % m 
rAC = CGgross; % m 
% Empty moments of inertia [Jx Jy Jz Jxz] 
Jempty = [1040 2900 3500 100]*14.594*0.3048^2; % kg*m^2 
% Gross moments of inertia [Jx Jy Jz Jxz] 
Jgross = [1048 3000 3530 110]*14.594*0.3048^2; % kg*m^2 
 
 
%%% OTHER SIMULATION PARAMETERS %%% 
% WMM-2000 date [day month year] 
dmy = [24 02 2005]; 
 
% Save workspace variables to MAT file 
save(cfgmatfile); 
 
% Output a message to the screen 
fprintf(strcat('\n Configuracio aeronau guardada a:\t', strcat(cfgmatfile),'.mat')); 
fprintf('\n'); 
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ANNEX B. Models Simulink®  
 
 
 
 
Fig. 1 Model 1: Sistema en llaç obert 
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Fig. 2 Model 2:Sistema en llaç tancat en el mode lateral 
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Fig. 3 Model 3: Sistema en llaç tancat ambdós modes 
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Fig. 4 Model 4: Sistema en llaç tancat -- Control d’altitud 
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Fig. 5 Model complert amb interficíe pel Microsoft Flight Simulator® 
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Fig. 6 Detall control inclinació lateral  
 
 
 
 
Fig. 7 Detall control inclinació longitudinal 
 
 
 
 
 
Fig. 8 Detall control altitud 
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ANNEX C. Codi C per Microsoft Flight Simulator®  
 
 
 
// sfunflightsim.c 
// S-Function interface for Microsoft Flight Simulator 
// Marius Niculescu 
// 11/16/01 
 
#define S_FUNCTION_NAME  sfunflightsim 
#define S_FUNCTION_LEVEL 2 
 
/* 
 * Need to include simstruc.h for the definition of the SimStruct and 
 * its associated macro definitions. 
 */ 
#include "simstruc.h" 
 
// Universal data 
#include "universal.h" 
 
// FS interface 
#include "FSinterface.h" 
 
// FSUIPC library header 
#include "FSUIPC_User.h" 
 
// S-function parameters 
#define NUM_PARAMS (1) 
#define TS_PARAM (ssGetSFcnParam(S,0)) 
 
// Macros to access the S-function parameter values 
#define SAMPLE_TIME (mxGetPr(TS_PARAM)[0]) 
 
// FSUIPC init errors 
char *pszErrors[] = 
 { "Okay", 
  "Attempt to Open when already Open", 
  "Cannot link to FSUIPC or WideClient", 
  "Failed to Register common message with Windows", 
  "Failed to create Atom for mapping filename", 
  "Failed to create a file mapping object", 
  "Failed to open a view to the file map", 
  "Incorrect version of FSUIPC, or not FSUIPC", 
  "Sim is not version requested", 
  "Call cannot execute, link not Open", 
  "Call cannot execute: no requests accumulated", 
  "IPC timed out all retries", 
  "IPC sendmessage failed all retries", 
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  "IPC request contains bad data", 
  "Maybe running on WideClient, but FS not running on Server, or 
wrong FSUIPC", 
  "Read or Write request cannot be added, memory for Process is 
full", 
 }; 
 
/*====================* 
 * S-function methods * 
 *====================*/ 
/* Function: mdlInitializeSizes 
=============================================== 
 * Abstract: 
 *    The sizes information is used by Simulink to determine the S-function 
 *    block's characteristics (number of inputs, outputs, states, etc.). 
 */ 
static void mdlInitializeSizes(SimStruct *S) 
{ 
    /* See sfuntmpl_doc.c for more details on the macros below */ 
 
    ssSetNumSFcnParams(S, NUM_PARAMS);  /* Number of expected 
parameters */ 
    if (ssGetNumSFcnParams(S) != ssGetSFcnParamsCount(S)) { 
        /* Return if number of expected != number of actual parameters */ 
        return; 
    } 
 
    ssSetNumContStates(S, 0); 
    ssSetNumDiscStates(S, 0); 
    if (!ssSetNumInputPorts(S, 3)) return; 
 
 // Position input 
    ssSetInputPortWidth(S, 0, 3); 
    ssSetInputPortRequiredContiguous(S, 0, true); /*direct input signal access*/ 
    ssSetInputPortDirectFeedThrough(S, 0, 1); 
 
 // Attitude input 
    ssSetInputPortWidth(S, 1, 3); 
    ssSetInputPortRequiredContiguous(S, 1, true); /*direct input signal access*/ 
    ssSetInputPortDirectFeedThrough(S, 1, 1); 
 
 // Velocity input 
 ssSetInputPortWidth(S, 2, 2); 
    ssSetInputPortRequiredContiguous(S, 2, true); /*direct input signal access*/ 
    ssSetInputPortDirectFeedThrough(S, 2, 1); 
 
 // There is no numerical output from this function 
    if (!ssSetNumOutputPorts(S, 0)) return; 
  
ssSetNumSampleTimes(S, 1); 
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    ssSetNumRWork(S, 0); 
    ssSetNumIWork(S, 0); 
    ssSetNumPWork(S, 0); 
    ssSetNumModes(S, 0); 
    ssSetNumNonsampledZCs(S, 0); 
    ssSetOptions(S, 0); 
} 
 
/* Function: mdlInitializeSampleTimes 
========================================= 
 * Abstract: 
 *    This function is used to specify the sample time(s) for your 
 *    S-function. You must register the same number of sample times as 
 *    specified in ssSetNumSampleTimes. 
 */ 
static void mdlInitializeSampleTimes(SimStruct *S) 
{ 
    ssSetSampleTime(S, 0, SAMPLE_TIME); 
    ssSetOffsetTime(S, 0, 0.0); 
 
} 
 
#undef MDL_INITIALIZE_CONDITIONS   /* Change to #undef to remove 
function */ 
#if defined(MDL_INITIALIZE_CONDITIONS) 
  /* Function: mdlInitializeConditions 
======================================== 
   * Abstract: 
   *    In this function, you should initialize the continuous and discrete 
   *    states for your S-function block.  The initial states are placed 
   *    in the state vector, ssGetContStates(S) or ssGetRealDiscStates(S). 
   *    You can also perform any other initialization activities that your 
   *    S-function may require. Note, this routine will be called at the 
   *    start of simulation and if it is present in an enabled subsystem 
   *    configured to reset states, it will be call when the enabled subsystem 
   *    restarts execution to reset the states. 
   */ 
  static void mdlInitializeConditions(SimStruct *S) 
  { 
  } 
#endif /* MDL_INITIALIZE_CONDITIONS */ 
 
#define MDL_START  /* Change to #undef to remove function */ 
 
#if defined(MDL_START)  
  /* Function: mdlStart 
======================================================= 
   * Abstract: 
   *    This function is called once at start of model execution. If you 
   *    have states that should be initialized once, this is the place 
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   *    to do it. 
   */ 
  static void mdlStart(SimStruct *S) 
  { 
 DWORD dwResult; 
 UInt16 SlewFlag = 1; 
 UInt16 SlewMode = 3; 
 UInt32 Result = 0; 
 // Initialize the FSUIPC 
 FSUIPC_Close(); 
 if(FSUIPC_Open(SIM_ANY, &dwResult)) { 
   
  // Enable slew mode 
  FSUIPC_Write(SLEWFLAG_OFFSET, sizeof(UInt16), &SlewFlag, 
&Result); 
 
  // Choose slew mode display 
  FSUIPC_Write(SLEWMODE_OFFSET, sizeof(UInt16), 
&SlewMode, &Result); 
 
  // Send to Flight Simulator 
  FSUIPC_Process(&Result); 
 } 
 else { 
  ssSetErrorStatus(S,pszErrors[dwResult]); 
  return; 
 }    
  } 
#endif /*  MDL_START */ 
 
/* Function: mdlOutputs 
======================================================= 
 * Abstract: 
 *    In this function, you compute the outputs of your S-function 
 *    block. Generally outputs are placed in the output vector, ssGetY(S). 
 */ 
static void mdlOutputs(SimStruct *S, int_T tid) 
{ 
    const real_T *posvec = (const real_T*) ssGetInputPortSignal(S,0); 
 const real_T *attvec = (const real_T*) ssGetInputPortSignal(S,1); 
 const real_T *velvec = (const real_T*) ssGetInputPortSignal(S,2); 
     
double Position[NPOS]; 
 double Attitude[NROT]; 
 double Airspeed; 
 double VertSpeed; 
 
 FSPositionType FSPos; 
 FSAttitudeType FSAtt; 
 SInt32 FSAirsp; 
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 SInt16 FSVS; 
 
 UInt32 Result = 0; 
 
 Position[LAT] = posvec[0]; 
 Position[LON] = posvec[1]; 
 Position[ALT] = posvec[2]; 
  
 Attitude[ROLL] = attvec[0]; 
 Attitude[PITCH] = attvec[1]; 
 Attitude[YAW] = attvec[2]; 
 
 Airspeed = velvec[0]; 
 VertSpeed = velvec[1]; 
 
 // Unit conversions 
 PositionSimToFS(&FSPos, Position); 
 AttitudeSimToFS(&FSAtt, Attitude); 
 AirspeedSimToFS(&FSAirsp, Airspeed); 
 VertSpeedSimToFS(&FSVS, VertSpeed); 
 
 // Write to FS data structure 
 FSUIPC_Write(LAT_OFFSET, sizeof(FSPos.Lat), &FSPos.Lat, &Result); 
 FSUIPC_Write(LON_OFFSET, sizeof(FSPos.Lon), &FSPos.Lon, 
&Result); 
 FSUIPC_Write(ALT_OFFSET, sizeof(FSPos.Alt), &FSPos.Alt, &Result); 
 FSUIPC_Write(PITCH_OFFSET, sizeof(FSAtt.Pitch), &FSAtt.Pitch, 
&Result); 
 FSUIPC_Write(BANK_OFFSET, sizeof(FSAtt.Bank), &FSAtt.Bank, 
&Result); 
 FSUIPC_Write(HEAD_OFFSET, sizeof(FSAtt.Heading), 
&FSAtt.Heading, &Result); 
 FSUIPC_Write(TAS_OFFSET, sizeof(FSAirsp), &FSAirsp, &Result); 
 FSUIPC_Write(IAS_OFFSET, sizeof(FSAirsp), &FSAirsp, &Result); 
 FSUIPC_Write(VS_OFFSET, sizeof(FSVS), &FSVS, &Result); 
 
 // Send to Flight Simulator 
 FSUIPC_Process(&Result); 
} 
 
#undef MDL_UPDATE  /* Change to #undef to remove function */ 
#if defined(MDL_UPDATE) 
 
  /* Function: mdlUpdate 
====================================================== 
   * Abstract: 
   *    This function is called once for every major integration time step. 
   *    Discrete states are typically updated here, but this function is useful 
   *    for performing any tasks that should only take place once per 
   *    integration step. 
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   */ 
  static void mdlUpdate(SimStruct *S, int_T tid) 
  { 
  } 
#endif /* MDL_UPDATE */ 
 
#undef MDL_DERIVATIVES  /* Change to #undef to remove function */ 
#if defined(MDL_DERIVATIVES) 
  /* Function: mdlDerivatives 
================================================= 
   * Abstract: 
   *    In this function, you compute the S-function block's derivatives. 
   *    The derivatives are placed in the derivative vector, ssGetdX(S). 
   */ 
  static void mdlDerivatives(SimStruct *S) 
  { 
  } 
#endif /* MDL_DERIVATIVES */ 
 
 
/* Function: mdlTerminate 
===================================================== 
 * Abstract: 
 *    In this function, you should perform any actions that are necessary 
 *    at the termination of a simulation.  For example, if memory was 
 *    allocated in mdlStart, this is the place to free it. 
 */ 
static void mdlTerminate(SimStruct *S) 
{ 
 FSUIPC_Close(); 
} 
 
/*======================================================* 
* See sfuntmpl_doc.c for the optional S-function methods * 
*======================================================*/ 
 
 
/*=============================* 
 * Required S-function trailer * 
 *=============================*/ 
 
#ifdef  MATLAB_MEX_FILE    /* Is this file being compiled as a MEX-file? */ 
#include "simulink.c"      /* MEX-file interface mechanism */ 
#else 
#include "cg_sfun.h"       /* Code generation registration function */ 
#endif 
 
 
 
 
  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
